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Sommario 
 
La presente tesi tratta l’analisi preliminare dell’orbita e del sistema di controllo di assetto di un 
microsatellite per l’osservazione della superficie terrestre. 
Partendo dalle caratteristiche desiderate della missione, l’analisi si è concentrata inizialmente sullo 
studio di diverse orbite possibili, in particolare dal punto di vista del mantenimento dei requisiti di 
missione sotto l’azione delle perturbazioni orbitali. 
Da ciò è stata selezionata l’orbita più appropriata, alla quale è stata infine specializzata l’analisi. 
La seconda parte della tesi presenta uno studio del moto di assetto del satellite, trattato con 
un’analisi linearizzata di prima approssimazione. 
Sia per l’orbita che per l’assetto si sono fatte ipotesi cautelative per prendere in esame le situazioni 
più gravose che il satellite potesse incontrare durante la missione. 
Nella parte relativa all’orbita si è impiegato il programma di calcolo numerico Matlab, tramite il 
quale sono state elaborate le equazioni di seguito presentate, ottenendo in tal modo i grafici 
mostrati. 
Un importante aspetto tenuto sempre in considerazione è quello relativo al contenimento dei pesi, 
fondamentale nelle missioni spaziali.   
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Abstract 
 
This work presents the basic analysis of the orbit and the attitude control system of a microsatellite 
for the observation of the Earth surface. 
Starting from the desired characteristics of the mission, the analysis has been initially focused on 
the study of several potential orbits, especially from the point of view of the mission requirements 
keeping under the action of the orbital perturbations. 
From this, the most suitable orbit has been selected, to which the analysis has been eventually 
specialized. 
The second part of the work presents a study of the attitude motion of the satellite, discussed with a 
first approximation linearized analysis. 
Both for the orbit and for the attitude control, precautionary hypotheses have been done to take the 
heaviest situations the satellite could encounter during the mission into consideration. 
In the part of the work regarding the orbit, the numerical calculation software Matlab has been used, 
with which the equations subsequently presented have been elaborated, obtaining in this way the 
graphs shown below. 
An important aspect always considered is that regarding the weights containment, fundamental in 
every space mission. 
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T     coppia da fornire per la desaturazione 
        coppia generica  
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     sistema di riferimento ausiliario utilizzato per la definizione degli angoli di Eulero 
 
Tri     coppia della ruota lungo l’asse i-esimo 
 
Trx     coppia della ruota lungo l’asse x 
 
Try     coppia della ruota lungo l’asse y 
 
Trz     coppia della ruota lungo l’asse z 
 
Tsrp     coppia dovuta alla pressione di radiazione solare 
 
Ttot     coppia di disturbo complessiva 
 
Ttot i     coppia di disturbo complessiva lungo l’asse i-esimo 
 
Tx     coppia da fornire per la desaturazione lungo l’asse x 
 
Ty     coppia da fornire per la desaturazione lungo l’asse y 
 
Tz     coppia da fornire per la desaturazione lungo l’asse z 
 
T     vettore coppia da fornire per la desaturazione 
 
V     velocità orbitale del satellite 
 
x     asse del sistema di riferimento baricentrale solidale al satellite 
       asse di rollio 
 
xI     asse del sistema di riferimento inerziale 
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xO     asse del sistema di riferimento orbitale 
 
x’     asse ausiliario utilizzato per la definizione degli angoli di Eulero 
 
x’’     asse ausiliario utilizzato per la definizione degli angoli di Eulero 
 
xO
’
     asse ausiliario utilizzato per la definizione degli angoli di Eulero 
    
y     asse del sistema di riferimento baricentrale solidale al satellite 
       asse di beccheggio 
 
yI     asse del sistema di riferimento inerziale 
 
yO     asse del sistema di riferimento orbitale 
 
y’     asse ausiliario utilizzato per la definizione degli angoli di Eulero 
 
y’’     asse ausiliario utilizzato per la definizione degli angoli di Eulero 
 
yO
’
     asse ausiliario utilizzato per la definizione degli angoli di Eulero 
 
z     asse del sistema di riferimento baricentrale solidale al satellite 
       asse di imbardata 
 
z’’     asse ausiliario utilizzato per la definizione degli angoli di Eulero 
 
zI     asse del sistema di riferimento inerziale 
 
zO     asse del sistema di riferimento orbitale 
 
zO’     asse ausiliario utilizzato per la definizione degli angoli di Eulero 
 
Δα   variazione massima ammissibile di ciascun angolo di assetto del satellite 
 
Δαi     variazione massima ammissibile dell’angolo di assetto i-esimo del satellite 
 
θ     angolo di beccheggio del satellite 
 
μ     parametro gravitazionale della Terra 
 
ρ     densità dell’atmosfera terrestre 
 
σ     resistività del filo della spira 
 
φ     angolo di rollio del satellite 
 
ψ     angolo di imbardata del satellite 
 
ω     vettore velocità angolare relativa tra sistemi di riferimento 
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Introduzione 
 
Si vuole valutare la possibilità di effettuare una missione di osservazione di una zona di superficie 
terrestre, nella fattispecie la Regione Toscana, tramite un microsatellite posto in orbita bassa e che 
effettui periodici passaggi su tale zona. 
Il satellite deve essere progettato in modo da rientrare nei vincoli di peso e dimensioni prestabiliti. 
Bisogna valutare le caratteristiche di questa missione, tenendo conto delle perturbazioni orbitali, e 
dimensionare il sistema di controllo d’assetto. 
Le perturbazioni sull’orbita ideale del satellite vanno compensate con opportune manovre 
correttive, che implicano un consumo di propellente. 
Da ciò, e dalla considerazione di altri aspetti, si elaborano una serie di scenari possibili, che 
permettono di giungere alla scelta di quella che sarà l’orbita ideale del satellite. 
Il sistema di controllo di assetto deve essere analizzato in base alla possibilità di controllare il 
satellite in risposta ai disturbi esterni, assicurando un’adeguata precisione di puntamento. 
Nell’analisi che segue, la parte relativa all’orbita è stata studiata in maggior dettaglio, mentre per il 
sistema di controllo di assetto si è preferita un’analisi di prima approssimazione, allo scopo di 
verificare la possibilità di ottenere un sistema di controllo che soddisfi i requisiti di peso e 
dimensioni previsti per questo tipo di satelliti. 
In generale, il metodo seguito in tutto il lavoro è stato quello di privilegiare l’aspetto generale al 
dettaglio, cercando di toccare il più vasto insieme di aspetti possibili relativi all’analisi e alla 
progettazione dei satelliti artificiali. 
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PARTE I 
 
DETERMINAZIONE E ANALISI DELL’ORBITA DEL SATELLITE 
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1 I microsatelliti 
 
I microsatelliti sono satelliti artificiali che fanno parte della categoria dei satelliti miniaturizzati e 
hanno una massa compresa tra 10 e 100 kg; uno dei motivi principali che spinge al contenimento 
dei pesi è la riduzione dei costi associati alla messa in orbita del satellite, aspetto di fondamentale 
importanza nel settore aerospaziale. 
Le ridotte dimensioni di questo tipo di satelliti permettono di immettere in orbita diversi di essi 
simultaneamente, con lo stesso lanciatore; ciò rappresenta un’ulteriore riduzione dei costi. 
I microsatelliti e, in generale, i satelliti miniaturizzati, possono realizzare missioni non possibili per 
satelliti singoli, come: 
- costellazioni di satelliti per comunicazioni a bassa velocità; 
- raccolta di dati da posizioni differenti; 
- ispezione in orbita di satelliti più grandi. 
Le immagini riportate di seguito rappresentano esempi di satelliti miniaturizzati: 
 
   Fig. 1: Cubesat 
 
   Fig. 2: Fastsat 
 
   Fig. 3: Kiwisat 
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2 Dati di missione 
 
Un microsatellite per osservazione terrestre deve essere immesso in un’orbita avente le seguenti 
caratteristiche: 
- quota: h ≈ 500 km (orbita bassa); 
- orbita eliosincrona; 
- passaggio sulla Toscana; 
- orbita di tipo mezzogiorno - mezzanotte;  
- traccia a terra ripetitiva. 
 
I dati di calcolo sono i seguenti: 
- R = 6.371 km: raggio terrestre medio; 
- μ = 398.600 km3 / s2: parametro gravitazionale della Terra; 
- φT = 43,416667° N: latitudine media Toscana; 
- λT = 11,0° E: longitudine media Toscana; 
- data inizio missione: 01/07/2014 h12:00 ora locale della Toscana; 
- durata missione: 3 anni. 
 
I dati relativi al satellite sono: 
- massa: m = 50 kg (tipica per microsatelliti); 
- dimensioni: 30 cm x 60 cm x 30 cm; 
- coefficiente di resistenza aerodinamica: CD = 2,2; 
- impulso specifico del propulsore: Isp = 48 s; 
- massa di propellente a bordo: 3 kg (max).  
 
Il propulsore del satellite è del tipo a gas freddo e utilizza xeno come propellente; è allineato alla 
direzione della velocità orbitale; viene utilizzato per effettuare le manovre di correzione orbitale.  
 
L’orbita eliosincrona di tipo mezzogiorno - mezzanotte è caratterizzata da un piano allineato 
secondo la congiungente Terra - Sole e, come tale, permette di osservare la regione di interesse in 
condizioni favorevoli di illuminazione, cioè durante il mezzogiorno locale, quando le ombre sulla 
superficie terrestre sono più corte. 
Le orbite eliosincrone possono essere di diversi tipi, come rappresentato nella fig. seguente: 
 
 
 
Fig. 4: tipi di orbite eliosincrone 
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Nell’analisi dell’orbita, il satellite viene trattato come un punto materiale, di massa trascurabile 
rispetto a quella del corpo primario intorno a cui avviene il moto, a parte nel calcolo della resistenza 
atmosferica e della pressione di radiazione solare, in cui è necessario conoscere la superficie del 
satellite. 
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3 Sistema di riferimento Geocentrico - Equatoriale ed elementi orbitali 
 
Il moto del satellite lungo la propria orbita viene studiato nel sistema di riferimento Geocentrico - 
Equatoriale (fig. 5), che ha come origine il centro della Terra e come piano di riferimento (piano x - 
y) quello equatoriale terrestre; l’asse x è diretto lungo il punto d’Ariete, cioè il punto dello spazio in 
cui si trova il Sole, visto dalla Terra, il giorno dell’equinozio di primavera; gli assi y e z sono tali da 
formare una terna levogira. 
In realtà questo sistema di riferimento non è esattamente inerziale, perché il fenomeno della 
precessione dell’asse di rotazione terrestre ne causa una lenta rotazione, di un periodo pari a quasi 
26.000 anni (comunque molto lungo rispetto ai tempi tipici delle missioni spaziali). 
In questo sistema di riferimento, che è solidale alle stelle, la Terra ruota intorno all’asse z con 
velocità angolare: ωE = 7,292115*10
-5
 rad / s. 
 
 
 
Fig. 5: sistema di riferimento Geocentrico - Equatoriale 
 
 
Per definire completamente il moto del satellite lungo la propria orbita occorre conoscere 6 quantità 
scalari, cioè le 3 componenti del vettore posizione e del vettore velocità, a un certo istante, in un 
sistema di riferimento cartesiano tridimensionale. 
Equivalentemente, si possono impiegare gli elementi orbitali (fig. 6), 6 quantità che definiscono 
l’orientamento dell’orbita nel sistema di riferimento Geocentrico - Equatoriale e la posizione del 
satellite su di essa; questi sono: 
- a: semiasse maggiore: semidistanza tra perigeo e apogeo dell’orbita; 
- e: eccentricità: c/a, con c: semidistanza tra i fuochi dell’orbita; 
- i: inclinazione: angolo tra il piano orbitale e il piano x - y del sistema di riferimento 
                              Geocentrico - Equatoriale; 
- Ω: ascensione retta del nodo ascendente: angolo tra l’asse x del riferimento e la linea dei 
                                                                         nodi dell’orbita nel punto in cui la velocità del 
                                                                         satellite è concorde con l’asse z; la linea dei nodi 
                                                                         è l’intersezione tra il piano x - y e quello orbitale; 
- ω: argomento del perigeo: angolo, misurato sul piano orbitale, tra la linea dei nodi e la 
                                                 congiungente fuoco dell’orbita - perigeo; 
- θ: anomalia vera: angolo tra la congiungente fuoco dell’orbita - perigeo e il vettore 
                                   posizione del satellite.  
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Fig. 6: definizione degli elementi orbitali 
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4 Orbita eliosincrona 
 
Il piano orbitale di questo tipo di orbite mantiene un orientamento fisso rispetto al Sole durante tutto 
l’anno; ciò si ottiene facendo in modo che la velocità di rotazione media della linea dei nodi (o, più 
precisamente, la variazione media nel tempo dell’ascensione retta del nodo ascendente dell’orbita), 
causata dall’effetto perturbativo dovuto all’asimmetria del campo gravitazionale terrestre (discusso 
in maggiore dettaglio nel seguito), sia uguale a quella media con cui si sposta il Sole sulla sfera 
celeste nel suo modo apparente intorno alla Terra. 
Ciò vuol dire: 
 
 
 
Per una stima approssimativa, dal grafico (fig. 7) che riporta l’inclinazione i in funzione della quota 
al perigeo hp per diversi valori dell’eccentricità e, si ricava che i ≈ 97° per e ≈ 0 e hp ≈ 500 km: 
 
 
 
Fig. 7: relazione tra e, i e hp per orbita eliosincrona 
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L’orbita eliosincrona è dunque retrograda, poiché la rotazione apparente del Sole avviene in senso 
antiorario, rispetto alla direzione positiva dell’asse z del sistema di riferimento Geocentrico - 
Equatoriale; in questo modo la linea dei nodi dell’orbita ruota sul piano equatoriale terrestre in 
senso antiorario, seguendo la rotazione apparente del Sole.  
Per un calcolo preciso dell’inclinazione dell’orbita eliosincrona bisogna considerare anche 
l’equazione che esprime la ripetizione della traccia a terra del satellite. 
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5 Traccia a terra ripetitiva 
 
Considerata l’orbita del satellite nel sistema di riferimento Geocentrico - Equatoriale, essa avrà una 
certa proiezione sulla superficie della Terra, la traccia, corrispondente a una determinata curva, a 
causa della rotazione terrestre in tale riferimento. 
Caratteristica della missione del satellite in esame è che la traccia si ripeta uguale a sé stessa in un 
certo periodo di tempo, corrispondente a un numero intero di giorni, da stabilire. Ciò permette 
l’osservazione ripetuta di una zona della superficie terrestre di interesse, in questo caso la regione 
Toscana. 
Il passaggio del satellite sulla zona di interesse a una certa ora locale, in questo caso le ore 12, 
poiché l’orbita deve essere di tipo mezzogiorno - mezzanotte, deve avvenire ogni k giorni, con k 
numero intero; ciò implica che dopo tale periodo di tempo il satellite abbia compiuto esattamente un 
numero intero N di orbite. 
Il periodo orbitale è quindi dato da: 
 
 
 
Da questa equazione: 
- si sceglie un valore del semiasse maggiore (non troppo lontano dal requisito di missione), si 
calcola il periodo orbitale relativo, da cui il numero di orbite compiute in k giorni (che 
generalmente non sarà intero), si arrotonda tale numero all’intero N più vicino, si ricalcola il 
periodo orbitale T, da cui si ottiene il nuovo valore del semiasse; 
- si impiega tale valore di a nell’equazione relativa all’orbita eliosincrona; 
- in quest’ultima si prendono valori di tentativo per eccentricità e inclinazione;   
- si sceglie la coppia di valori e - i che dà l’errore più piccolo rispetto al valore relativo 
all’orbita eliosincrona. 
 
Da questa procedura è possibile ottenere diverse soluzioni, rappresentate nei grafici seguenti: 
 
 
 
Fig. 8: valori possibili del semiasse maggiore in funzione 
dei giorni di ripetizione della traccia a terra 
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Fig. 9: valori possibili dell’eccentricità in funzione 
dei giorni di ripetizione della traccia a terra 
 
 
  
 
Fig. 10: valori possibili dell’inclinazione in funzione 
dei giorni di ripetizione della traccia a terra 
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La combinazione traccia ripetitiva - orbita eliosincrona è importante, come si può osservare nella 
fig. seguente: 
 
 
 
Fig. 11: effetto della rivoluzione terrestre 
 
 
qui la zona da osservare è rappresentata dal punto P e l’orbita del satellite si può considerare 
allineata con il punto γ.  
Il primo giorno di missione, a mezzogiorno ora locale, si verifica il passaggio del satellite sulla zona 
da osservare; ma, dopo k giorni, per effetto della rivoluzione della Terra intorno al Sole, mentre il 
mezzogiorno locale per il punto P si trova in P’, il satellite, se non ha un’orbita eliosincrona, passa 
per P, perché la sua orbita continua a essere allineata con il punto γ, essendo fissa nel sistema di 
riferimento Geocentrico - Equatoriale, a meno di effetti perturbativi; quindi non si ottiene l’effetto 
voluto di ripetizione della traccia a terra. 
Se, invece, l’orbita è eliosincrona, dopo k giorni essa è allineata secondo la congiungente Sole - P’ 
ed è possibile riottenere il passaggio a mezzogiorno sulla zona da osservare.  
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6 Selezione delle orbite 
 
Tra le diverse soluzioni possibili, rappresentate nei grafici precedenti, sono state selezionate 4 orbite 
che soddisfano i requisiti di missione, ciascuna corrispondente a un diverso giorno di ripetizione 
della traccia a terra: 
 
 a (km) e i (rad) i (°) 
giorni 
ripetizione 
Orbita 1 6.945,03368 0,000001 1,70566 97,72712 2 
Orbita 2 6.844,01277 0,001 1,69773 97,27276 3 
Orbita 3 6.868,92277 0,000001 1,70037 97,424 4 
Orbita 4 6.883,97795 0,001 1,70037 97,424 5 
 
Tab. 1: orbite analizzate 
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7 Orientamento dell’orbita del satellite 
 
Si considera il triangolo sferico delimitato dall’equatore terrestre, dal meridiano passante per la 
Toscana all’ora locale di inizio missione e dalla proiezione a terra dell’orbita del satellite: 
 
Asse x sistema
di riferimento
Geocentrico - Equatoriale 
Meridiano di
Greenwich
Meridiano per la Toscana
ore 12 giorno 1 di missione
Equatore
Traccia a terra 
dell' orbita 
del satellite
Toscana
u
i
180° - i
T
G0


T
 
 
Fig. 12: schema per la definizione dell’orientamento dell’orbita 
 
 
l’angolo tra il meridiano e l’equatore è 90°, quello tra l’orbita e l’equatore è 180° - i (i > 90° in 
questo caso, poiché l’orbita eliosincrona risulta essere retrograda), il terzo angolo, β, è incognito; è 
fissato l’asse x del sistema di riferimento Geocentrico - Equatoriale diretto verso il punto γ 
dell’equinozio di primavera; rispetto a tale asse si calcolano Ω e la longitudine λT0 della Toscana 
all’istante iniziale, data da: 
 
 
 
dove λT è la longitudine media della Toscana, calcolata rispetto al meridiano passante per 
Greenwich, e λG0 è la posizione angolare di quest’ultimo meridiano rispetto all’asse x all’istante 
iniziale (quindi dipende dal periodo in cui viene effettuato il lancio) e si considera noto. 
L’angolo tra il punto in cui il meridiano per la Toscana incrocia l’equatore e il punto in cui incrocia 
l’orbita è φT (è appunto corrispondente alla latitudine media della Toscana); l’angolo tra il punto in 
cui l’equatore incrocia il meridiano per la Toscana e il punto in cui incrocia l’orbita è (Ω - λT0). 
Per le leggi della trigonometria sferica, si ha:  
 
 
 
da cui si ricava β. 
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Secondo un’altra relazione: 
 
 
 
da cui si può ricavare Ω conoscendo λT0.  
Il valore di Ω così trovato è quello relativo all’istante iniziale, poi varia seguendo la legge 
dell’orbita eliosincrona e gli effetti delle perturbazioni; la condizione di orbita eliosincrona assicura 
che, se all’inizio della missione l’orbita è in una certa posizione rispetto al Sole, manterrà sempre 
tale posizione relativa, per cui, se all’inizio si verifica la condizione del passaggio a mezzogiorno e 
ripetizione della traccia ogni k giorni, tale situazione verrà mantenuta. 
 
Lo stesso triangolo sferico utilizzato per determinare Ω si può impiegare anche per trovare ω, 
oppure l’argomento della latitudine: u = θ + ω, angolo compreso tra la linea dei nodi e il vettore 
posizione del satellite, che, all’istante iniziale, si trova sulla Toscana; u viene introdotto perché le 4 
orbite esaminate, per la loro bassissima eccentricità, sono quasi circolari e possono essere 
approssimativamente trattate come tali, per cui il perigeo non è ben definito; gli angoli θ e ω sono 
valutati sul piano orbitale; per la legge dei seni dei triangoli sferici, si ha: 
 
 
da cui si ricava u. 
Se si sceglie di posizionare il perigeo (se definibile) sulla Toscana all’istante iniziale, u = ω, poiché 
al perigeo θ = 0. 
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8 Introduzione alle perturbazioni orbitali 
 
Ciascuna delle orbite esaminate è soggetta a perturbazioni di vario tipo, dovute a diverse cause. 
Le perturbazioni orbitali sono delle fonti di disturbo che, agendo sul satellite, ne fanno allontanare 
l’orbita da quella ideale, perfettamente kepleriana; quest’ultima è caratterizzata da valori degli 
elementi orbitali che, a parte l’anomalia vera, si mantengono costanti nel tempo. 
Le perturbazioni sono quantificabili come accelerazioni che vanno a sommarsi a quella dominante, 
dovuta all’attrazione gravitazionale da parte del corpo celeste primario intorno a cui il satellite 
orbita; se fosse presente solo quest’ultima, l’orbita sarebbe esattamente kepleriana. 
È importante conoscere e valutare correttamente gli effetti delle perturbazioni sul moto del satellite 
per poterne stabilire l’orbita effettiva. 
 
8.1 Sistema di riferimento RTN per il calcolo delle perturbazioni  
Per valutare le accelerazioni di perturbazione bisogna ricorrere al sistema di riferimento RTN (fig. 
13), che ha origine nel centro di massa del satellite e versori iR, iT e iN, definiti nel modo seguente: 
- iR è diretto radialmente verso l’esterno, rispetto al corpo attrattore; 
- iT è perpendicolare a iR nel piano orbitale e diretto nel senso del moto, concordemente con il 
      vettore velocità v; 
- iN è perpendicolare al piano orbitale e orientato in modo che la terna definita dai 3 versori sia 
      levogira; è concorde con il vettore momento della quantità di moto per unità di massa del 
      satellite h. 
 
Le generiche accelerazioni di perturbazione valutate in questo sistema di riferimento sono, 
rispettivamente, aR, aT e aN. 
 
 
 
Fig. 13: sistema di riferimento RTN 
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9 Variazione degli elementi orbitali note le accelerazioni di perturbazione 
 
Per poter calcolare la variazione degli elementi orbitali per effetto delle perturbazioni bisogna 
determinare le accelerazioni di perturbazione nel sistema RTN dovute alle varie cause, cioè: 
resistenza aerodinamica, pressione di radiazione solare, gravità lunare e solare e asimmetria del 
campo gravitazionale terrestre; noti tutti i contributi, è possibile determinare l’accelerazione totale 
e, dalle sue 3 componenti, la variazione nel tempo degli elementi orbitali tramite le relazioni: 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
dove M è l’anomalia media, data da: 
 
 
 
con E: anomalia eccentrica, a sua volta definita come: 
 
 
 
coincide con l’anomalia vera θ nel caso di orbita circolare; se invece si vuole considerare 
direttamente l’anomalia vera θ, la sua variazione è data da: 
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dove v è il modulo della velocità del satellite e h il modulo del momento della quantità di moto, 
definito come: h = |r x v|. 
Queste sono le equazioni di perturbazione.  
 
Si può osservare che la variazione del semiasse maggiore e dell’eccentricità dipende esclusivamente 
dalle accelerazioni di perturbazione radiale e tangenziale, cioè appartenenti al piano dell’orbita: solo 
queste, infatti, possono modificare la forma e le dimensioni dell’orbita; invece la variazione 
dell’inclinazione e dell’ascensione retta del nodo ascendente dipende soltanto dall’accelerazione di 
perturbazione normale, perché questa è l’unica che può influenzare l’orientamento dell’orbita. 
 
La variazione nel tempo di un determinato elemento orbitale a causa delle perturbazioni può essere 
generalmente considerata la combinazione di 2 contributi: una variazione lineare nel tempo, detta 
secolare, che non sempre è presente, e una di corto periodo, che è un’oscillazione con media nulla e 
fa ritornare il parametro orbitale a un valore pari a quello iniziale dopo un intervallo di tempo 
paragonabile al periodo orbitale.   
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10 Resistenza aerodinamica 
 
Poiché il satellite si trova su un’orbita bassa, è soggetto agli effetti della resistenza degli strati più 
alti dell’atmosfera; questa è una forza dissipativa e, come tale, riduce l’energia meccanica specifica 
del satellite; la conseguenza è che il satellite perde gradualmente quota, iniziando a seguire una 
traiettoria a spirale, finché non entra in contatto con gli strati più densi dell’atmosfera e viene 
distrutto dal calore sviluppato, oppure impatta contro la superficie terrestre; per questo è necessario 
mantenerlo alla quota operativa effettuando periodicamente delle correzioni. 
La componente di velocità dovuta alla rotazione dell’atmosfera si può trascurare, perché è piccola 
rispetto a quella orbitale del satellite, siccome questo si trova in orbita bassa e ha quindi una 
velocità elevata. 
Inoltre si può trascurare l’eventuale forza di portanza, che per i satelliti convenzionali è molto più 
piccola della resistenza; infatti i satelliti sono generalmente dei corpi tozzi, per i quali la 
generazione di forze di portanza non è prevista. 
 
È difficile calcolare precisamente le forze aerodinamiche agenti sul satellite, poiché la loro entità e 
direzione dipendono sia dalla forma del corpo che dal suo orientamento rispetto all’atmosfera, le 
caratteristiche fisiche di questa alle quote orbitali sono influenzate dall’attività del Sole e del campo 
magnetico terrestre, per cui sono molto variabili, ad alta quota l’aria è molto rarefatta, per cui non si 
può più considerare un mezzo continuo e, infine, in questi casi l’aria può essere ionizzata, 
interagendo così in modo più complesso con la superficie del satellite. 
 
Per poter calcolare la forza aerodinamica agente sul satellite è necessario conoscere anche il suo 
coefficiente di resistenza CD; questo dipende dall’interazione tra atmosfera e superficie investita dal 
flusso; più precisamente, dipende dal modo con cui le molecole dell’atmosfera che colpiscono il 
satellite vengono riemesse; ciò è possibile in 2 modi: riflessione diffusa e riflessione speculare. 
Il calcolo di CD è molto complesso; esso varia generalmente tra 1,5 e 3; per il satellite in esame, si è 
assunto come dato di progetto un valore di 2,2. 
 
Un altro elemento importante da considerare è la densità atmosferica ad alta quota; essa è difficile 
da valutare con precisione, perché le caratteristiche fisiche dell’atmosfera sono legate in modo 
complesso a diversi fattori, in genere difficili da prevedere in modo preciso; ciò rende ancora più 
complessa e imprecisa la valutazione delle forze aerodinamiche agenti sul satellite. 
I fattori che influenzano la densità atmosferica ad alte quote sono: 
- il riscaldamento della superficie terrestre da parte del Sole, che dà luogo a un ciclo giorno - notte 
  della densità, la quale raggiunge i suoi valori estremi in corrispondenza del mezzogiorno e della 
  mezzanotte locali nelle zone della superficie colpite perpendicolarmente dai raggi solari; 
- l’attività solare, che varia di anno in anno con un periodo di circa 11 anni (ciclo solare); ciò causa   
  una variazione dell’energia media emessa dal Sole, che è tanto maggiore quante più macchie solari 
  sono presenti; per questo, il riscaldamento dovuto al ciclo giorno - notte non è lo stesso in giorni 
  corrispondenti di anni diversi; 
- l’attività del campo magnetico terrestre, molto difficile da valutare. 
Sulla base di ciò sono stati sviluppati diversi modelli dell’alta atmosfera, il più semplice dei quali, 
qui utilizzato per un’analisi di prima approssimazione, è quello esponenziale, secondo il quale la 
densità atmosferica varia con la quota con un andamento esponenziale mostrato di seguito.  
 
L’accelerazione di perturbazione dovuta alla resistenza aerodinamica è data da:  
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ed è parallela e diretta in senso opposto al vettore velocità, come indicato dal versore  
 
 
 
In questa espressione: 
- m: massa del satellite; 
- CD: coefficiente di resistenza aerodinamica; 
- A: superficie massima della sezione del corpo, valutata su un piano perpendicolare alla direzione 
       del moto; 
- ρ: densità atmosferica sull’orbita di partenza; si calcola in base al modello esponenziale: 
 
 
       
      dove h è la quota effettiva del satellite, h0 è una quota di riferimento e H è l’altezza di scala 
      dell’atmosfera (tab. 2): 
 
 
 
Tab. 2: caratteristiche dell’atmosfera 
 
 
La procedura di calcolo va ripetuta per le orbite successive, considerando però la variazione della 
densità atmosferica con la quota. 
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10.1 Valutazione dell’area massima proiettata del satellite 
La stima dall’area massima proiettata del satellite è importante quando se ne consideri non solo 
l’interazione con l’atmosfera, ma anche con il flusso di particelle provenienti dal Sole, nel calcolo 
delle accelerazioni di perturbazioni dovute sia alla resistenza atmosferica che alla pressione di 
radiazione solare. 
Infatti, come misura cautelativa, le perturbazioni sono calcolate nel caso peggiore, per cui occorre 
far riferimento alla massima area che il satellite può esporre. 
Considerata la direzione della velocità con cui l’atmosfera o, equivalentemente, le particelle emesse 
dal Sole (direzione coincidente con quella Sole - satellite) colpiscono il veicolo spaziale e presa una 
delle 4 facce maggiori del satellite perpendicolare a tale direzione, occorrono 2 rotazioni per esporre 
la massima superficie: 
1. rotazione di 45° intorno all’asse longitudinale del satellite, che è un parallelepipedo a base 
quadrata (essendo i pannelli solari montati sulla sua superficie esterna) di lato a e altezza b 
(con b = 2a), dopo la quale l’area esposta diviene: ba√2; 
2. rotazione intorno a un asse perpendicolare a quello longitudinale, in modo da portare la 
congiungente i 2 spigoli estremi del parallelepipedo in direzione perpendicolare a quella del 
flusso esterno. 
In seguito a queste 2 rotazioni, l’area massima proiettata del satellite risulta essere: A = 0,285 m2. 
 
10.2 Espressione di aaer nel sistema di riferimento RTN 
Poiché la resistenza è diretta come il vettore velocità e ha verso opposto a esso, agisce nel piano 
orbitale e ha componenti: 
- aaerR = - aaersenγ; 
- aaerT = - aaercosγ; 
- aaerN = 0, 
dove γ è l’angolo di traiettoria, cioè l’angolo tra il vettore velocità del satellite e l’orizzonte locale, 
quest’ultimo perpendicolare al raggio vettore che individua la posizione sull’orbita; si ha: 
 
 
 
Poiché l’accelerazione di perturbazione dovuta alla resistenza atmosferica ha componente nulla in 
direzione perpendicolare al piano dell’orbita, la variazione nel tempo di inclinazione e ascensione 
retta del nodo ascendente dovuta a questo effetto è nulla, come si può dedurre dall’espressione delle 
accelerazioni di perturbazione. 
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11 Pressione di radiazione solare 
 
L’accelerazione perturbativa dovuta alla pressione di radiazione solare è dovuta alle radiazioni 
elettromagnetiche che colpiscono la superficie del satellite, considerate come un fascio di fotoni; la 
conseguente forza sulla superficie illuminata dipende dalle caratteristiche di riflessione della 
superficie stessa. 
Per i satelliti in orbita intorno alla Terra, le fonti di radiazione a cui esso è soggetto sono, in ordine 
decrescente di importanza: 
- la radiazione solare diretta, consistente nella luce visibile che colpisce direttamente il satellite; 
- la radiazione solare riflessa dalla Terra (albedo); 
- la radiazione infrarossa emessa dalla Terra; 
- fonti interne al satellite stesso (radiazione termica o segnali radio). 
Poiché l’orbita della Terra non è perfettamente circolare, la pressione di radiazione solare agente su 
di essa, quindi su qualunque satellite in orbita terrestre, presenta una variazione annuale di circa il 
6% rispetto al suo valore medio. 
 
L’atmosfera terrestre riflette generalmente in modo diffuso la radiazione solare in arrivo; una 
misura di ciò è data dall’albedo, che è il rapporto tra la radiazione incidente e quella riflessa, 
mediate sull’intera superficie. 
Il calcolo preciso di questa quantità è molto difficile, siccome parti diverse della superficie 
riflettono la radiazione in modo diverso; un altro fattore di variabilità legato a ciò è l’alternarsi delle 
stagioni. 
In quest’analisi, comunque, si tiene conto soltanto della radiazione solare diretta, che è 
predominante su tutte le altre fonti di radiazione. 
Il Sole, data la distanza dalla Terra, viene considerato una sorgente puntiforme e i suoi raggi sono 
assunti paralleli. 
Quello che generalmente accade è che una parte dei fotoni che colpiscono la superficie del satellite 
viene riflessa specularmente, un’altra parte viene assorbita e un’ultima parte è riflessa in modo 
diffuso; la forza associata ai fotoni assorbiti è diretta lungo la direzione di propagazione del fascio, 
quella relativa ai fotoni riflessi specularmente è perpendicolare alla superficie, mentre quella legata 
ai fotoni riflessi in modo diffuso può essere scomposta in entrambe queste direzioni.   
 
L’accelerazione di perturbazione dovuta alla pressione di radiazione solare, diretta lungo la 
congiungente Sole - satellite, può essere espressa come: 
 
 
 
dove: 
- s: costante compresa tra 0 e 2 e dipendente dalle proprietà di riflessione della superficie del 
      satellite; si ha che: s = 1 + β, dove β è la costante di riflessione ottica e vale 1 nel caso di  
      riflessione completa, cioè di uno specchio, 0 per assorbimento completo, cioè per un corpo nero, 
      e -1 nel caso di trasmissione completa, cioè un corpo trasparente; nel caso del satellite, si può 
      ritenere che esso abbia un comportamento intermedio tra quello dei primi due casi, per cui si  
      può assumere β = 0,5, che vuol dire s = 1,5; 
- PE: pressione di radiazione solare media agente su un satellite in orbita terrestre, del valore di circa 
        4,7*10
-6
 N / m
2
; 
- rTS: distanza media Terra - Sole; 
- rSS: distanza media satellite - Sole; 
- A: area massima del satellite illuminata dal Sole; anche in questo caso si considera la stessa 
       impiegata nel calcolo della resistenza aerodinamica; 
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- m: massa del satellite. 
Il rapporto rTS/rSS è praticamente unitario per orbite vicino alla Terra, come nel caso del satellite 
considerato: la distanza dal Sole del satellite si può considerare coincidente con quella della Terra. 
 
11.1 Espressione di arad nel sistema di riferimento RTN 
L’accelerazione di perturbazione ha 3 componenti: 
- aradR = aradR0; 
- aradT = aradT0; 
- aradN = aradN0, 
dove R0, T0 e N0 sono i coseni direttori, definiti come: 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
dove: 
- u = θ + ω: argomento della latitudine, con θ anomalia vera del satellite e ω argomento del perigeo 
                   (non definito per un’orbita circolare); 
- ε = 23,45°: angolo di obliquità dell’eclittica; 
- λs: longitudine del Sole lungo l’eclittica. 
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12 Gravità lunare e solare 
 
Il satellite, in orbita intorno alla Terra, non è soggetto soltanto all’attrazione gravitazionale di 
quest’ultima, che comunque è quella predominante, ma anche alla gravità della Luna e del Sole.  
L’accelerazione di perturbazione dovuta all’attrazione gravitazionale lunare e solare è data da: 
 
 
 
dove: 
- r: vettore posizione del satellite nel sistema di riferimento Geocentrico - Equatoriale; 
- rL: vettore posizione della Luna nel sistema di riferimento Geocentrico - Equatoriale; 
- rS: vettore posizione del Sole nel sistema di riferimento Geocentrico - Equatoriale; 
- rL’
 
= r - rL: vettore posizione del satellite rispetto alla Luna;    
- rS’
 
= r - rS: vettore posizione del satellite rispetto al Sole. 
 
12.1 Espressione di aLS nel sistema di riferimento RTN 
Tale accelerazione di perturbazione è calcolata nel sistema di riferimento Geocentrico - Equatoriale 
e, quindi, per poter essere impiegata nelle equazioni di perturbazione, bisogna passare nel sistema di 
riferimento RTN; è possibile fare ciò tramite la seguente matrice di trasformazione: 
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13 Asimmetria del campo gravitazionale terrestre 
 
La Terra, quindi la distribuzione della sua massa, non è perfettamente sferica, e la densità non è 
uniforme, per cui il campo gravitazionale non ha simmetria sferica, come invece deve essere nel 
caso di moto kepleriano. 
Per poter valutare il campo gravitazionale terrestre in modo accurato bisogna ricorrere al concetto di 
geoide, che è la superficie ideale perpendicolare in ogni punto alla direzione della forza di gravità. 
Poiché questo modello è molto complesso, in un’analisi di prima approssimazione la forma 
geometrica della Terra può essere schematizzata con un ellissoide (fig. 14), con raggio equatoriale 
maggiore di quello polare; in questo modo si tiene conto dello schiacciamento polare e si conserva 
la simmetria assiale, ma non si tiene conto dell’ellitticità dell’equatore. 
 
 
 
Fig. 14: ellissoide terrestre 
 
 
Sulla base di ciò si può ottenere un modello del potenziale gravitazionale di un corpo 
assialsimmetrico in corrispondenza di un generico punto P esterno a esso, secondo la relazione: 
 
 
 
dove: 
- r: distanza di P dal centro di massa del corpo; 
- m: massa del corpo celeste; 
- μ: parametro gravitazionale - per la Terra: 398.600 km3 / s2; 
- Req: raggio equatoriale - per la Terra: 6.378,136 km; 
- δ: declinazione di P; 
- Jn: armoniche zonali del campo gravitazionale terrestre; 
- Pn(sen(δ)): polinomio di Legendre di ordine n in sen(δ). 
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I polinomi di Legendre di grado n in x sono definiti dalla relazione: 
 
 
 
L’ordine di grandezza di J2 è 10
-3
, mentre quella dei successivi è 10
-6
 o inferiore; l’effetto 
perturbativo predominante è quindi quello dovuto alla prima armonica zonale, che è infatti l’unica a 
essere considerata nella determinazione dell’orbita eliosincrona; per confronto con J2, i valori delle 
armoniche fino a J13 sono: 
- J2 =    1,0826*10
-3
; 
- J3 =  - 2,5327*10
-6
; 
- J4 =  - 1,6196*10
-6
; 
- J5 =  - 2,2730*10
-7
; 
- J6 =    5,4068*10
-7
; 
- J7 =  - 3,5236*10
-7
; 
- J8 =  - 2,0480*10
-7
; 
- J9 =  - 1,2062*10
-7
; 
- J10 = - 2,4115*10
-7
; 
- J11 =   2,4440*10
-7
; 
- J12 = - 1,8863*10
-7
; 
- J13 = - 2,1979*10
-7
.    
 
L’espressione del potenziale gravitazionale terrestre, considerando solo l’effetto di J2, è data da: 
 
 
  
Una volta nota l’espressione del potenziale gravitazionale, si può determinare la forza di 
perturbazione per unità di massa, cioè l’accelerazione, dovuta a esso calcolandone il gradiente: 
 
 
 
tale accelerazione deve essere scomposta nelle 3 componenti aJR, aJT e aJN nel sistema di riferimento 
RTN. 
Sapendo che: 
 
 
 
(dove z è relativo al sistema di riferimento Geocentrico - Equatoriale), si ha: 
 
 
 
dove k è il versore dell’asse z del sistema di riferimento Geocentrico - Equatoriale.   
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13.1 Espressione di aJ nel sistema di riferimento RTN 
Le componenti dell’accelerazione di perturbazione nel sistema di riferimento RTN sono: 
 
 
 
 
 
 
 
dove: 
 
 
 
 
 
 
 
con: 
- i: inclinazione dell’orbita; 
- u = θ + ω: argomento della latitudine. 
 
13.2 Espressione di aJ includendo il solo effetto di J2 
Nel caso in cui si consideri solo J2, il risultato che si ottiene è:   
 
 
 
Questa accelerazione di perturbazione ha componenti diverse da zero lungo tutti e tre gli assi del 
sistema di riferimento RTN, per cui influenza istantaneamente tutti gli elementi orbitali, ma solo 
alcuni di essi presentano una variazione secolare. 
Si dimostra che l’accelerazione di perturbazione dovuta a J2 ha un effetto trascurabile sulla 
variazione secolare di a, e, i, rispetto a quelle di Ω e ω (quest’ultimo parametro non interessa, 
perché l’orbita è circolare), anche se è presente una variazione di corto periodo, che fa variare tali 
parametri all’interno di un’orbita.  
Per quanto riguarda Ω, la sua variazione dovuta a J2 è espressa dalla relazione che definisce la 
condizione di orbita eliosincrona. 
 
Se si considera un corpo che non ha simmetria assiale, l’espressione del potenziale gravitazionale è 
molto più complessa. 
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14 Calcolo delle perturbazioni con Matlab 
 
Il calcolo orbitale è stato effettuato nei dettagli tramite il programma Matlab, includendo l’effetto 
delle perturbazioni. 
Come data di inizio missione è stato scelto il giorno 1° Luglio 2014; è importante specificare tale 
istante per la valutazione della posizione relativa tra Terra, Luna e Sole, necessaria quando si 
utilizzano le effemeridi nel calcolo delle perturbazioni, e per posizionare il meridiano passante per 
la Toscana rispetto all’asse x del sistema di riferimento Geocentrico - Equatoriale, allineato con il 
punto γ dell’equinozio di primavera. 
 
Le accelerazioni di perturbazione dovute alle varie cause vanno sommate componente per 
componente. Una volta note le accelerazioni di perturbazione complessive e le variazioni nel tempo 
degli elementi orbitali causate da queste ultime, si procede nel modo seguente: 
1. si calcolano i 6 elementi orbitali all’istante iniziale; 
2. si integrano numericamente le equazioni di perturbazione di un passo temporale scelto pari a 
1 minuto; in questo modo si determinano le variazioni degli elementi orbitali; 
3. si aggiungono tali variazioni ai corrispondenti valori iniziali, ottenendo così dei nuovi 
elementi orbitali; 
4. tramite i nuovi elementi orbitali si calcolano posizione e velocità del satellite; 
5. con questi nuovi dati si ricalcolano gli effetti delle perturbazioni e si ripete la procedura fino 
all’istante finale desiderato. 
 
Per poter calcolare posizione e velocità del satellite a partire dagli elementi orbitali bisogna 
utilizzare rispettivamente le seguenti relazioni: 
 
 
 
 
 
 
dove: 
 
 
 
è il semilato retto dell’orbita. 
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15 Effetti delle perturbazioni su a - e - i - Ω 
 
A causa degli effetti combinati delle perturbazioni, i vari elementi orbitali a, e, i, Ω, ω e M variano 
col tempo, generalmente con un tasso di variazione diverso l’uno dall’altro, facendo così 
allontanare l’orbita del satellite da quella nominale. 
La procedura iterativa per il calcolo orbitale con perturbazioni permette di ricavare dei grafici che 
rappresentano la variazione nel tempo degli elementi orbitali. 
Tali grafici sono stati ricavati per l’orbita 2 di tab. 1 considerando un periodo di tempo di 6 mesi e 
rappresentano un esempio di come le perturbazioni abbiano influenza sui primi 4 elementi orbitali: 
 
 
 
Fig. 15: variazione del semiasse maggiore 
 
 
 
 
Fig. 16: variazione dell’eccentricità 
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Fig. 17: variazione dell’inclinazione 
 
 
 
 
Fig. 18: variazione dell’ascensione retta del nodo ascendente 
 
 
Dall’esame dei grafici si deduce che: 
- la variazione di eccentricità e inclinazione per un satellite in orbita terrestre bassa e soggetto alle 
  perturbazioni considerate resta assolutamente trascurabile anche nel lungo periodo; in particolare,        
  l’eccentricità presenta una variazione dell’ordine di grandezza di 10-5 e l’inclinazione dell’ordine  
  del centesimo di grado; 
- la variazione dell’ascensione retta del nodo ascendente per il medesimo satellite si discosta 
  pochissimo da quella desiderata, corrispondente all’orbita eliosincrona; 
- la variazione dell’argomento del perigeo non è di interesse, poiché le orbite considerate sono 
  quasi circolari e restano tali (e ≈ 0 e con variazione trascurabile);  
- l’elemento orbitale che presenta la variazione più significativa è il semiasse maggiore: in 
  particolare, la resistenza atmosferica, significativa per le orbite basse, riduce gradualmente la  
  quota orbitale. 
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Per l’entità della sua variazione, il semiasse maggiore a risulta essere l’unico elemento orbitale da 
correggere, mentre Ω si può allontanare di un valore arbitrariamente piccolo da quello 
corrispondente al mantenimento dell’orbita eliosincrona. 
 
Si può inoltre osservare come, per effetto delle perturbazioni, la variazione temporale del semiasse 
maggiore e dell’ascensione retta del nodo ascendente sia approssimativamente lineare, mentre 
eccentricità e inclinazione presentano un andamento oscillante. 
 
Si trascura in quest’analisi la variazione nel tempo dell’anomalia media M e/o dell’anomalia vera θ.  
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16 Variazione del semiasse maggiore in funzione del coefficiente balistico                 
 
Dalle relazioni che esprimono le accelerazioni di perturbazione dovute alla resistenza aerodinamica 
e alla pressione di radiazione solare, cioè, rispettivamente: 
 
 
 
e: 
 
 
 
si deduce che tali effetti sono direttamente proporzionali al rapporto area/massa A/m del veicolo 
spaziale. Tale rapporto permette di definire il coefficiente balistico come: cb = m/(ACD), 
all’aumentare del quale le accelerazioni di perturbazione dovute alla resistenza aerodinamica e alla 
pressione di radiazione solare si riducono.  
Nel grafico successivo è rappresentata la variazione del semiasse maggiore delle 4 orbite esaminate 
(l’elemento orbitale di maggiore interesse, vista l’entità delle perturbazioni) per diversi valori del 
coefficiente balistico e per una singola orbita: 
 
 
 
Fig. 19: variazione del semiasse maggiore per le 4 orbite 
in funzione del coefficiente balistico  
 
 
Il grafico include l’effetto di tutte le fonti perturbative. 
Si può osservare che la variazione del semiasse maggiore è più significativa per orbite poste a quota 
inferiore (da tab. 1) e per valori più bassi del coefficiente balistico, poiché, tra tutte le accelerazioni 
di perturbazione, le 2 esaminate sono inversamente proporzionali a esso. 
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17 Spostamento della traccia a terra del satellite per effetto delle perturbazioni 
 
La variazione del semiasse maggiore dell’orbita non è l’unico effetto della resistenza aerodinamica; 
infatti bisogna considerare che una variazione di questo parametro comporta una variazione del 
periodo orbitale, cosa che, a sua volta, influisce sulla traccia a terra: se il semiasse maggiore 
diminuisce, anche il periodo orbitale diminuisce; a causa di ciò, il satellite attraversa il piano 
equatoriale (o, equivalentemente, il parallelo corrispondente alla latitudine della Toscana) prima 
dell’istante desiderato; la conseguenza è che l’attraversamento avviene in un punto spostato a Est 
rispetto a quello previsto, poiché la Terra ruota su se stessa da ovest verso Est; questo vuol dire che 
la traccia a terra si sposta verso Est; tale spostamento continua a crescere al diminuire del semiasse 
maggiore. 
La variazione in longitudine della traccia a terra del satellite dovuta a questo effetto si può 
esprimere tramite la relazione: 
 
 
 
dove: 
- N: numero di orbite compiute dal satellite; 
- ωE = 7,292115*10
-5
 rad / s: velocità angolare di rotazione della Terra intorno al proprio asse; 
- Ω˙: variazione dell’ascensione retta del nodo ascendente dell’orbita dovuta alle perturbazioni; 
- ΔT: variazione media del periodo orbitale per ciascuna orbita, dovuta alla variazione di quota. 
 
 
 
Fig. 20: esempio di spostamento verso Est della traccia a terra  
del satellite nei limiti della regione di interesse 
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18 Manovra orbitale per la correzione del semiasse maggiore 
 
Poiché la continua riduzione della quota orbitale comporta un progressivo spostamento verso Est 
della traccia a terra del satellite, dopo un certo periodo di tempo la traccia si troverà al di fuori della 
regione di interesse. I limiti di tale regione sono stati assunti coincidenti con un quadrato di lato 100 
km (considerata l’estensione della Toscana) centrato nel punto di coordinate geografiche λT, φT. 
Si stabilisce come spostamento massimo ammissibile della traccia a terra rispetto a quella nominale 
un valore pari a 50 km verso Est; ovviamente tale valore può variare in base all’accuratezza 
desiderata e al campo di vista dello strumento di osservazione montato sul satellite.  
Quando la traccia a terra si avvicina a tale limite, si effettua una manovra di correzione del semiasse 
maggiore dell’orbita per riportarlo al valore nominale; infatti, aumentando la quota orbitale, la 
traccia si sposta verso Ovest, poiché il periodo aumenta: la situazione è analoga allo spostamento 
verso Est, ma il meccanismo è opposto.  
A questo punto, rimessa la traccia in posizione nominale, la situazione si ripete e si effettuano 
manovre con regolarità fino al termine della missione. 
 
18.1 Correzione del semiasse maggiore con manovra di Hohmann 
Poiché le orbite considerate in quest’analisi (tab. 1) hanno bassissima eccentricità, si possono 
considerare praticamente circolari; è inoltre possibile considerarle anche complanari, perché, dai 
risultati relativi alle perturbazioni, risulta che l’orientamento dell’orbita si mantiene costante, 
considerato anche il vincolo di eliosincronismo; anche l’eccentricità resta praticamente costante.  
La correzione del semiasse maggiore si riduce allora a un problema di trasferimento tra due orbite 
circolari e complanari aventi lo stesso fuoco e raggi pari ai rispettivi valori del semiasse a. 
L’orbita da correggere, a causa della diminuzione del semiasse maggiore, si trova internamente a 
quella nominale; nella situazione considerata, si può effettuare la correzione tramite una manovra di 
Hohmann, che consiste nell’impiego di un’ellisse di trasferimento tangente negli apsidi alle orbite 
di partenza (orbita alterata, di raggio r’), e a quella di arrivo (orbita nominale, di raggio r1). 
La manovra consiste nell’applicazione di 2 variazioni di velocità Δv impulsive in corrispondenza 
del perigeo e dell’apogeo dell’orbita di trasferimento; essendo le orbite iniziale e finale circolari, 
entrambi i Δv sono paralleli al vettore velocità del satellite su ciascuna orbita. 
 
 
 
Fig. 21: manovra di Hohmann 
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Il primo impulso Δv1 fa aumentare la velocità circolare del satellite e lo immette in un’orbita 
ellittica con apogeo appartenente all’orbita nominale; quando il satellite raggiunge tale punto, un 
secondo impulso Δv2 ne aumenta la velocità, in modo da immetterlo sull’orbita desiderata.   
La variazione totale di velocità richiesta per effettuare la manovra è: Δvtot = Δv1 + Δv2, con: 
 
 
 
e  
 
 
 
dove vc’ è la velocità circolare sull’orbita iniziale:  
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19 Equazione di Tsiolkowsky per il calcolo del consumo di propellente 
 
Una volta calcolati tutti i Δv che occorrono nel corso della missione, i loro moduli possono essere 
sommati per ottenere il valore complessivo Δvtot, che, tramite l’equazione di Tsiolkowsky, si può 
esprimere come: 
 
 
 
dove g0 è l’accelerazione di gravità terrestre al livello del mare, Isp è l’impulso specifico del 
propulsore e dipende dal tipo di propellente impiegato, m0 è la massa iniziale del satellite e mf 
quella finale; la massa di propellente consumata in totale per le manovre è m0 - mf. 
È quindi possibile determinare la quantità di propellente necessaria per effettuare tutte le manovre 
richieste nel corso della missione, quantità che deve essere compatibile con quella che può essere 
trasportata dal satellite; occorre quindi ottimizzare le varie manovre in modo da non dover 
consumare più propellente del necessario. 
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20 Campo di vista (FOV) dello strumento di osservazione del satellite 
 
Il satellite può osservare una parte della superficie terrestre secondo quanto gli è consentito dalle 
capacità dei propri strumenti di osservazione; ciò è definito dal campo di vista, che è un parametro 
che permette di individuare la parte di spazio osservabile dal satellite. 
Lo spazio visibile si può schematizzare come un cono di apertura finita avente il vertice nello 
strumento di osservazione (che in questo caso si può considerare coincidente con il baricentro del 
satellite) e può essere definito da due angoli, quello FOV di apertura dello strumento e quello δFOV 
tra l’asse di questo e la verticale locale del satellite; è in base a questi angoli che si determina la 
regione della superficie terrestre osservabile dal satellite. 
Sono possibili 2 casi: 
- asse dello strumento allineato con la verticale locale: δFOV = 0; 
- asse dello strumento inclinato rispetto alla verticale locale: δFOV ≠ 0. 
La Terra si considera perfettamente sferica di raggio R = 6.371 km; r è la distanza del satellite P 
rispetto al centro di massa C della Terra. 
 
20.1 Caso δFOV = 0 
Nel primo caso, dalla figura:  
 
r
R
P
C
L
90°
FOV/2


 
 
Fig. 22: schema per il calcolo dell’arco spazzato 
nel caso δFOV = 0 
 
 
si ottengono le seguenti relazioni geometriche: 
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La superficie osservabile dallo strumento del satellite è una calotta sferica di area: 
 
 
 
e l’arco spazzato dallo stesso strumento è dato da: 
 
 
 
20.2 Caso δFOV ≠ 0 
Nel secondo caso: 
 
C
r
P
R
FOVFOV
1
2
 
 
Fig. 23: schema per il calcolo dell’arco spazzato 
nel caso δFOV ≠ 0 
  
 
l’arco spazzato è dato da: 
 
 
 
dove gli angoli α1 e α2 si determinano in modo analogo al caso precedente, tenendo però presente 
che ora, per il calcolo del primo angolo, al posto di FOV/2 bisogna impiegare δFOV - FOV/2 e, per il 
secondo angolo, bisogna impiegare δFOV + FOV/2. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 59 
20.3 Influenza del campo di vista sulla traccia a terra 
Considerato il campo di vista del satellite, la tolleranza sullo spostamento della traccia a terra 
aumenta secondo il seguente schema: 
 
Traccia
di base
Spostamento max in
longitudine sulla traccia
100 km
Traccia
con FOV Traccia
con FOV
SFOV SFOV
 
 
Fig. 24: schema della traccia a terra considerando il campo di vista 
 
 
la traccia a terra può essere spostata oltre i limiti a Est e a Ovest di una quantità massima pari a 
SFOV/2, che permette di restare entro i limiti estremi della zona da osservare. 
 
20.4 Arco spazzato dallo strumento di osservazione in funzione della quota al variare del FOV 
Dalle relazioni precedenti risulta che l’arco spazzato SFOV dipende sia dalla quota che dal campo di 
vista FOV, quindi si può ricavare un grafico che mette in relazione queste quantità: 
 
 
 
Fig. 25: arco spazzato in funzione della quota e del FOV 
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Si può osservare che, all’aumentare della quota orbitale e dell’angolo di apertura dello strumento, 
l’arco spazzato aumenta, permettendo l’osservazione di una zona sempre più ampia. 
 
20.5 FOV del satellite in esame 
Il satellite considerato monta una fotocamera RAL Space di apertura: ± 1,2° x ± 0,35°, che quindi 
corrisponde a un campo di vista rettangolare, ed è posizionata in modo che il lato maggiore sia 
perpendicolare alla direzione del moto del satellite. 
Per questo caso particolare, la relazione tra arco spazzato, quota e campo di vista è rappresentata nel 
grafico seguente: 
 
 
 
Fig. 26: arco spazzato nel caso del satellite in esame  
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20.6 Arco spazzato dallo strumento in funzione del tempo per 4 tipi di orbita 
 
 
 
Fig. 27: arco spazzato al trascorrere del tempo 
 
 
Il grafico è stato ricavato per cb = 100 kg / m
2
. 
La quota orbitale diminuisce col tempo, quindi l’arco spazzato deve anch’esso diminuire; nel 
grafico precedente appare costante perché la quota diminuisce poco e il cono che delimita lo spazio 
visibile, illustrato nelle figg. 22 e 23, ha un angolo di apertura molto piccolo. 
L’intervallo di tempo esaminato, come risulterà nel seguito, è circa uguale all’intervallo tra 2 
manovre consecutive di correzione del semiasse maggiore, per cui il satellite non sperimenta 
praticamente alcuna variazione dell’arco spazzato. 
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21 Grafici parametrici relativi alle manovre 
 
Considerate le 4 orbite di tab. 1, le relazioni fin qui ricavate permettono di ottenere, tramite il 
programma di calcolo Matlab, diversi grafici in forma parametrica che mettono in relazione la 
tolleranza sullo spostamento della traccia a terra con diverse quantità, e cioè: 
- il tempo che intercorre tra 2 manovre consecutive; 
- il Δv da applicare per manovra (correzione del semiasse maggiore); 
- la massa totale di propellente necessaria per le manovre. 
I grafici sono stati ricavati per 3 diversi valori del coefficiente balistico cb. 
 
21.1 Tempo tra manovre consecutive in funzione della tolleranza sullo spostamento della traccia 
 
 
 
Fig. 28: tempo tra manovre consecutive - caso 1: cb = 100 kg / m
2
 
 
 
 
 
Fig. 29: tempo tra manovre consecutive - caso 2: cb = 200 kg / m
2
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Fig. 30: tempo tra manovre consecutive - caso 3: cb = 300 kg / m
2
 
 
 
Dai grafici si deduce che, per orbite poste a quota maggiore, tra una manovra e la successiva 
intercorre un numero di giorni maggiore, a parità del valore dello spostamento della traccia a terra; 
ciò è dovuto al fatto che, essendo la densità atmosferica minore a quote più alte, anche l’effetto 
della resistenza atmosferica sul satellite è minore, quindi il decadimento dell’orbita è più lento e la 
traccia a terra si sposta più lentamente, raggiungendo in un tempo più lungo il limite della zona di 
osservazione. Inoltre si vede come questo effetto della resistenza atmosferica diminuisca al crescere 
del coefficiente balistico, al quale per definizione è inversamente proporzionale. 
 
21.2 Δv per manovra in funzione della tolleranza sullo spostamento della traccia 
 
 
 
Fig. 31: Δv per manovra - caso 1: cb = 100 kg / m
2
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Fig. 32: Δv per manovra - caso 2: cb = 200 kg / m
2
 
 
 
 
 
Fig. 33: Δv per manovra - caso 3: cb = 300 kg / m
2
 
 
 
In questo caso si può verificare che, per orbite poste a quota più alta, il Δv richiesto per manovra è 
minore, a parità del valore dello spostamento della traccia a terra; ciò risulta direttamente dalle 
equazioni per la manovra di Hohmann. 
 
Sia il tempo tra 2 manovre consecutive che il Δv per manovra aumentano all’aumentare della 
tolleranza sullo spostamento della traccia; nel primo caso, infatti, occorre più tempo perché la 
traccia si sposti fino al limite ammissibile; nel secondo caso, la correzione da effettuare sul semiasse 
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a risulta maggiore, poiché a uno spostamento della traccia più ampio corrisponde una più elevata 
variazione del semiasse dell’orbita.   
 
21.3 Massa di propellente in funzione della tolleranza sullo spostamento della traccia 
 
 
 
Fig. 34: massa totale di propellente - caso 1: cb = 100 kg / m
2
 
 
 
 
 
Fig. 35: massa totale di propellente - caso 2: cb = 200 kg / m
2
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Fig. 36: massa totale di propellente - caso 3: cb = 300 kg / m
2
 
 
 
La massa totale di propellente necessaria per la missione è minore per orbite a quota maggiore, 
poiché, come si può dedurre dai grafici precedenti, aumenta il numero di giorni tra una manovra e la 
successiva, quindi il numero totale di manovre diminuisce, e si riduce il Δv per manovra, 
proporzionale al consumo di propellente. Si può inoltre verificare che l’andamento è all’incirca 
costante perché, all’aumentare della tolleranza sulla traccia, il numero totale di manovre da 
effettuare diminuisce, ma il semiasse maggiore deve essere corretto di una quantità più grande, per 
cui il consumo di propellente per singola manovra è maggiore.  
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22 Utilizzo dei grafici relativi al campo di vista e alle manovre 
 
Nell’ipotesi che l’arco spazzato dallo strumento di osservazione corrisponda a un incremento dello 
spostamento ammissibile della traccia a terra (dal valore inizialmente scelto per coprire la regione di 
interesse) pari a SFOV/2: 
- in base alla quota del satellite e al FOV dello strumento, ricavare l’arco spazzato dal grafico di fig. 
  25; 
- calcolare il nuovo valore dello spostamento massimo ammissibile della traccia a terra; 
- impiegare tale valore nei grafici nelle figg. da 28 a 36 per il coefficiente balistico e l’orbita 
  scelti, in modo da ottenere la frequenza delle manovre, il Δv da applicare e la massa di propellente 
  consumata. 
 
Un esempio di utilizzo dei grafici è riportato nella figura seguente: 
 
 
 
Fig. 37: esempio dell’utilizzo dei grafici 
 
 
Questo metodo si adatta a un’ampia varietà di situazioni, applicandosi a satelliti che percorrono 
orbite di quota diversa e che hanno strumenti per osservazione di aperture variabili.  
Nel seguito dell’analisi si suppone una tolleranza sullo spostamento della traccia pari a 50 km; sulla 
base di questo valore verranno effettuati i calcoli per il satellite in esame. 
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23 Scelta dell’orbita nominale del satellite 
 
Dall’esame dei grafici relativi alle 4 orbite di tab. 1 analizzate risulta che: 
1. l’orbita 1 presenta la più piccola variazione del semiasse maggiore per ogni orbita compiuta; 
2. a tale orbita corrisponde la più bassa frequenza di manovre di correzione del semiasse; 
3. per quest’orbita il Δv per manovra è il più piccolo; 
4. la massa di propellente necessaria nel corso della missione è significativamente minore per 
    l’orbita 1, quindi il satellite ha una massa minore; 
5. l’arco spazzato dallo strumento di osservazione è maggiore, perché la quota è maggiore. 
 
Per queste ragioni, l’orbita 1, corrispondente a una ripetizione della traccia a terra ogni 2 giorni,  
risulta essere quella ottimale, anche perché permette un’osservazione più frequente. 
 
All’istante iniziale, i suoi elementi orbitali sono: 
- a = 6.945,03368 km 
- e = 0,000001 
- i = 97,72712° 
- Ω = 117,87° 
- ω = 43,92° 
- θ = 0°: satellite al perigeo. 
Tali elementi orbitali variano nel tempo a causa delle perturbazioni (θ per il moto del satellite sulla 
propria orbita). 
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24 Traccia a terra dell’orbita selezionata 
 
Attraverso Matlab è possibile disegnare la traccia a terra dell’orbita del satellite. 
Per poter rappresentare la traccia è necessario conoscere istante per istante il vettore posizione del 
satellite di componenti (x, y, z) nel sistema di riferimento Geocentrico - Equatoriale; a tale scopo si 
impiega la relazione: 
 
 
   
con: 
 
 
 
La traccia a terra dell’orbita selezionata è stata rappresentata per il primo giorno di missione, 
escludendo in un primo momento gli effetti delle perturbazioni, dalle ore 12:00 alle ore 24:00, ora 
locale della Toscana; si può vedere che il passaggio a mezzogiorno sulla regione è garantito. 
Escludendo l’effetto delle perturbazioni si ha un’idea di quella che deve essere la traccia di 
riferimento dell’orbita del satellite. 
 
 
 
Fig. 38: traccia a terra dell’orbita, ore 12 - 24, giorno 1 
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È inoltre assicurata la ripetizione della traccia a terra ogni 2 giorni, come confermato dai grafici 
successivi, che rappresentano la traccia dopo 2 giorni (punti rossi): si può osservare la perfetta 
sovrapposizione delle tracce. 
 
 
 
Fig. 39: traccia a terra ore 12 - 24, giorno 1 e dopo 2 giorni  
 
 
 
 
Fig. 40: passaggio sulla Toscana ore 12:00 locali,  
giorno 1 (linea blu) e dopo 2 giorni 
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Fig. 41: traccia a terra giorno 1 e dopo 20 giorni 
 
 
Dalla fig. 41 si vede come, dopo un numero di giorni multipli del periodo di ripetizione (cioè 2 
giorni) si verifichi, in una situazione ideale, la perfetta sovrapposizione delle tracce a terra del 
satellite, cosa che assicura il soddisfacimento del vincolo di ripetizione della traccia; ciò è possibile 
anche per l’ulteriore vincolo di orbita eliosincrona, come discusso in riferimento alla fig. 11. 
 
Le immagini precedenti sono state ottenute senza tener conto dell’effetto delle perturbazioni orbitali 
e del conseguente spostamento verso Est della traccia, discusso in dettaglio nel cap. 17, con 
riferimento alla fig. 20.      
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25 Specializzazione all’orbita selezionata dei risultati relativi alle perturbazioni orbitali 
 
I risultati relativi all’orbita 1 di tab. 1 prendono in esame un periodo di 3 mesi e sono del tutto 
analoghi a quelli già ottenuti come esempio per l’orbita 2: il semiasse maggiore risulta essere, come 
previsto, l’unico elemento orbitale da correggere. 
 
 
 
Fig. 42: variazione del semiasse maggiore 
 
 
 
 
Fig. 43: variazione dell’eccentricità 
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Fig. 44: variazione dell’inclinazione 
 
 
 
 
Fig. 45: variazione dell’ascensione retta del nodo ascendente 
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25.1 Variazione del semiasse maggiore in funzione del coefficiente balistico 
Il grafico successivo mostra come, al diminuire del coefficiente balistico, la riduzione nel tempo del 
semiasse maggiore è più significativa. 
Le oscillazioni sono dovute all’effetto combinato delle altre fonti perturbative. 
 
 
 
Fig. 46: variazione del semiasse maggiore nel tempo  
al variare del coefficiente balistico 
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26 Manovre di correzione del semiasse maggiore per l’orbita e il satellite considerati 
 
Infine, nel caso particolare in esame, i grafici da fig. 28 a fig. 36 divengono:  
 
 
 
Fig. 47: tempo tra 2 manovre consecutive 
 
 
 
 
Fig. 48: Δv per manovra  
 
 
dove il caso considerato di tolleranza sullo spostamento della traccia a terra di 50 km è 
rappresentato da un quadrato. 
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Fig. 49: massa di propellente totale utilizzata e sequenza manovre 
 
 
Nelle ipotesi fatte, si osserva come la massa di propellente necessaria per tutte le manovre sia ben al 
di sotto dei 3 kg ammissibili. 
Per quanto riguarda la massa di propellente per singola manovra (sempre nel caso di 50 km di 
spostamento della traccia), si può notare, in particolare, che, a causa del consumo di propellente, la 
massa del satellite diminuisce a ogni manovra, quindi, secondo l’equazione di Tsiolkowsky, ne è 
necessario sempre meno per avere lo stesso Δv: 
 
 
 
Fig. 50: massa propellente per manovra 
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PARTE II 
 
ANALISI GENERALE DEL SISTEMA DI CONTROLLO D’ASSETTO 
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1 Definizioni fondamentali, sistemi di riferimento e dati del satellite 
 
Nello studio dell’orbita del satellite, quest’ultimo è stato trattato come un punto materiale di massa 
m (a parte nel calcolo della resistenza atmosferica e della pressione di radiazione solare, in cui era 
necessario conoscere la superficie del satellite); invece, per poter determinare l’orientamento del 
satellite nello spazio, è necessario considerarlo come un corpo tridimensionale. 
 
Il controllo di assetto del satellite viene studiato con un’analisi linearizzata. 
Il sistema di controllo di assetto stabilizza il satellite e lo orienta secondo determinate direzioni, 
facendo fronte alle coppie di disturbo che agiscono su di esso. 
 
Il satellite considerato è un corpo perfettamente rigido, ha forma di un parallelepipedo e dimensioni 
30 cm x 30 cm x 60 cm; in prima approssimazione, il baricentro si considera coincidente con il 
centro geometrico del corpo. 
I pannelli solari sono integrali, cioè montati direttamente sulla superficie esterna del satellite; ciò va 
tenuto in considerazione nel calcolo del braccio delle forze esterne che producono le coppie di 
disturbo. Si può considerare che il caso peggiore, anche se praticamente non avviene, si abbia con 
una forza applicata in corrispondenza di uno spigolo del parallelepipedo.  
 
Si stabiliscono 3 sistemi di riferimento per poter esaminare il moto del satellite intorno al proprio 
centro di massa:  
- TB(C; x, y, z), solidale al satellite, baricentrale e principale d’inerzia; ciò implica che 
  la matrice d’inerzia del satellite sia diagonale:    
 
 
 
  dove Ix, Iy e Iz sono i momenti principali d’inerzia del satellite rispettivamente lungo gli assi x, y e 
  z; queste quantità sono costanti se il satellite è perfettamente rigido e anche perché il sistema di 
  riferimento TB è solidale a esso; inoltre i momenti d’inerzia restano costanti se la massa del 
  satellite non varia; dai risultati relativi alle manovre orbitali, si ha che la massa di propellente 
  consumata dal satellite per le manovre nel corso della missione si può considerare trascurabile 
  rispetto a quella del satellite stesso; l’asse x è detto asse di rollio, y è l’asse di beccheggio e z 
  quello di imbardata;  
- TI(O; xI, yI, zI), inerziale, con origine nel centro di massa della Terra e assi diretti secondo      
  opportune direzioni; il primo sistema di riferimento ruota con velocità angolare ω rispetto a    
  questo; il sistema inerziale è quello a cui si fa riferimento nel caso di assetto del satellite di tipo 
  inertially - oriented;  
- TO(C; xO, yO, zO), sistema di riferimento orbitale (fig. 1), con origine nel centro di massa del 
  satellite e con l’asse zO diretto verso il baricentro della Terra, l’asse xO, appartenente al piano 
  orbitale, perpendicolare a z e verso concorde a quello del vettore velocità del satellite, e l’asse yO 
  disposto in modo tale che la terna sia levogira; questo sistema di riferimento si utilizza nel caso in 
  cui l’assetto del satellite sia del tipo Earth - oriented. 
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Fig. 1: sistema di riferimento orbitale 
 
 
Considerati i sistemi di riferimento TB e TO (oppure, equivalentemente, TI), il loro orientamento 
relativo può essere definito tramite 3 rotazioni elementari, che individuano gli angoli di Eulero; per 
far coincidere le due terne di riferimento, è necessario: 
- ruotare TO intorno a zO di un angolo ψ, in modo che xO si trovi nel piano individuato da zO e x; a 
  seguito di ciò, l’asse yO si porta in direzione y’ e xO in x’; la terna TO è così diventata TO’(xO’, yO’, 
  zO’ ≡ zO); 
- ruotare TO’ intorno a y’ di un angolo θ in modo che l’asse x’ vada a coincidere con x’’ = x; a  
  questo punto, zO è nella direzione di z’’; la terna TO’ diviene così TO’’(x’’ ≡ x, y’’ ≡ y’, z’’); 
- infine, ruotare TO’’ intorno a x di un angolo φ in modo che le due terne coincidano: dopo questa  
  rotazione, la terna TO’’ si è trasformata in quella solidale TB. 
 
 
 
Fig. 2: angoli di Eulero 
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I dati relativi al satellite utilizzati nei calcoli successivi sono: 
- area massima proiettata: A = 0,285 m
2
 (dall’analisi delle perturbazioni orbitali); 
- distanza massima baricentro - punto di applicazione forze ext: cp - cg = 0,367 m;   
- massa: m = 50 kg; 
- momento di dipolo magnetico: mm = 3,5*10
-3
 A m
2
 / kg; 
- coefficiente di resistenza aerodinamica: CD = 2,2; 
- coefficiente di riflessione: q = 0,6; 
- asse di rollio: x (φ); 
- asse di beccheggio: y (θ); 
- asse di imbardata: z (ψ); 
- momenti d’inerzia: Ix = 0,75 kg m
2
;  
                                 Iy = Iz = 1,875 kg m
2
;   
- orbita: - a = 6.945,03368 km;  
              - e = 0,000001;  
              - i = 97,72712°;  
              - r ≈ a (orbita quasi circolare); 
- periodo orbitale: P = 5.760 s; 
- velocità orbitale: V = 7.575,86 m / s. 
 
 
 
Fig. 3: satellite con assi (caso Earth - oriented) 
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2 Coppie di disturbo agenti sul satellite 
 
Il moto del satellite intorno al proprio centro di massa è influenzato da coppie di disturbo di diverso 
tipo, dovute principalmente a: 
- pressione di radiazione solare; 
- gradiente di gravità; 
- effetto del campo magnetico; 
- presenza dell’atmosfera. 
Per determinare tali coppie è necessario conoscere le caratteristiche geometriche e inerziali del 
satellite, il suo moto orbitale e l’ambiente spaziale in cui esso si trova. 
Le coppie di disturbo sono generalmente di piccola entità, ma, agendo per un lungo periodo di 
tempo, provocano una variazione dell’assetto del satellite. 
Queste coppie possono essere di 2 tipi: 
- cicliche, se variano in modo sinusoidale durante l’orbita; 
- secolari o costanti, se si accumulano al passare del tempo e non presentano un andamento 
  oscillante.  
Tutte le coppie di disturbo sono valutate in un’analisi linearizzata di prima approssimazione, utile 
per ottenere il loro ordine di grandezza. Inoltre, come misura cautelativa, sono calcolate nel caso 
peggiore che il satellite possa incontrare, cioè si considera il valore massimo possibile della coppia. 
 
2.1 Coppie dovute al gradiente di gravità 
Questo tipo di coppia dipende dal fatto che il satellite ha dimensioni finite e che la forza di gravità 
varia con la distanza dal pianeta: ciò vuol dire che parti del satellite che si trovano a diversa distanza 
dal centro di massa della Terra sono soggette a una diversa forza gravitazionale; date le piccole 
dimensioni del satellite, queste differenze sono molto piccole, ma tendono globalmente a creare una 
coppia che ha influenza sull’assetto. 
 
La coppia dovuta a questo effetto perturbativo si può esprimere come: 
 
 
 
dove r è il raggio dell’orbita del satellite.  
Essa risulta essere costante nel caso di satellite Earth - oriented e ciclica se il satellite è inertially - 
oriented. 
 
2.2 Coppie dovute al campo magnetico terrestre 
Un satellite contiene apparecchiature elettroniche, in cui c’è passaggio di corrente elettrica, e può 
anche avere delle parti della struttura magnetizzate; a ciò è associato un momento di dipolo 
magnetico mm, che interagisce con il campo magnetico terrestre B, all’interno del quale il satellite si 
trova a viaggiare, creando una coppia di modulo massimo pari a: 
 
 
 
Ciò vuol dire che, per determinare correttamente Tm, bisogna sia avere un modello accurato del 
campo magnetico terrestre, sia conoscere il valore del momento di dipolo del satellite. 
Quest’ultima quantità può essere determinata una volta nota la configurazione finale del satellite, 
quindi l’insieme delle sue apparecchiature elettroniche con le loro caratteristiche; tuttavia, questa 
informazione è necessaria in una prima fase del progetto, per cui bisogna ricorrere a delle 
approssimazioni che diano una prima stima del valore di mm.  
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La NASA ha sviluppato un metodo che fornisce il momento di dipolo magnetico per unità di massa 
del satellite: nell’ipotesi in cui le coppie dovute al campo magnetico abbiano un valore paragonabile 
a quello delle altre coppie di disturbo e per un satellite senza spin, il momento di dipolo per unità di 
massa è 3,5*10
-3
 A m
2
 / kg.  
Questo tipo di coppia è ciclica per entrambi i tipi di assetto del satellite. 
 
2.3 Coppie dovute alla pressione di radiazione solare 
Se la risultante della forza esercitata sulla superficie illuminata del satellite dalla pressione di 
radiazione solare ha un punto di applicazione tale da produrre una coppia rispetto al baricentro, 
questa è data da: 
 
 
 
dove FS è la costante solare e ha il valore di 1.367 W / m
2
, c è la velocità della luce e cp - cg è la 
distanza tra il punto di applicazione della forza e il baricentro del satellite. 
Questa coppia è ciclica per un satellite Earth - oriented e costante per uno inertially - oriented. 
Le caratteristiche di questa fonte di disturbo sono state discusse in maggiore dettaglio nella 
trattazione dell’orbita del satellite (cap. 11). 
 
2.4 Coppie dovute alla resistenza aerodinamica 
Come nel caso della pressione di radiazione, anche la risultante delle forze aerodinamiche agenti sul 
satellite può produrre un momento rispetto al baricentro, esprimibile come: 
 
 
 
Questa coppia è costante se il satellite è Earth - oriented, ciclica se è inertially - oriented. 
Le caratteristiche di questa fonte di disturbo sono state discusse in maggiore dettaglio nella 
trattazione dell’orbita del satellite (cap. 10). 
 
È anche possibile che esistano coppie di disturbo di origine interna al satellite, ma in quest’analisi  
vengono trascurate. 
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3 Calcolo delle coppie di disturbo 
 
Il calcolo delle coppie di disturbo tramite le formule precedenti fornisce i seguenti valori: 
 
Gradiente di gravità: Tg = 2,00798*10
-6
 N m; 
 
Pressione di radiazione solare: Tsrp = 7,62917*10
-7
 N m; 
 
Campo magnetico: Tm = 4,15842*10
-6
 N m; 
 
Resistenza aerodinamica: Ta = 1,36183*10
-6
 N m. 
 
Nella tabella seguente sono presentate le coppie totali per i casi Earth - e inertially - oriented: 
 
 
 
 
Earth - oriented         
 
Inertially - oriented       
 
Coppia di disturbo ciclica totale (Tcicl, N m) 
 
4,92133*10
-6
 
 
7,52823*10
-6
 
 
Coppia di disturbo costante totale (Tcost, N m) 
 
3,36981*10
-6
 
 
7,62917*10
-7
 
 
Tab. 1: coppie di disturbo totali 
 
 
Coppia di disturbo complessiva: Ttot = 8,29114*10
-6
 N m (entrambi i casi di assetto). 
 
Si fa l’ipotesi cautelativa di considerare agire su ciascun asse del satellite una coppia di valore pari a 
quella totale.  
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4 Controllo attivo del satellite tramite rotori interni 
 
Le coppie di disturbo, anche se molto piccole, come risulta dai calcoli precedenti, tendono ad 
alterare l’assetto del satellite, che non è vincolato; è allora necessario un sistema di controllo di 
assetto che applichi coppie correttive per contrastare questo effetto. 
Il moto del satellite intorno al proprio centro di massa viene controllato in modo attivo tramite dei 
rotori interni, allineati secondo gli assi principali d’inerzia del corpo, coincidenti con gli assi di 
controllo; essi vengono mantenuti in rotazione da un motore elettrico a una determinata velocità 
angolare, regolabile in modo opportuno da un appropriato sistema di comando, rendendo così 
possibile controllare il satellite secondo gli assi di rollio, beccheggio e imbardata. 
Questo tipo di sistema di controllo, che è attualmente il più diffuso, non permette solo di 
compensare le coppie di disturbo, ma anche di modificare l’assetto del satellite, nei casi in cui sia 
necessario riorientarlo per particolari esigenze di puntamento; in particolare, esso è il più adatto nel 
caso in cui siano previsti riorientamenti frequenti. 
La stabilizzazione effettuata in questo modo, detta a 3 assi, permette elevata precisione, anche se 
richiede un sistema più complesso. 
 
Il principio basilare di funzionamento di tali rotori è il seguente: un errore di assetto lungo un asse 
di rotazione causa nel sistema di controllo un segnale che fa aumentare la velocità di rotazione della 
ruota corrispondente a tale asse; la coppia che ne consegue corregge l’errore e la ruota si ritrova a 
ruotare a velocità inferiore, finché non si ripete la stessa situazione.   
 
I rotori possono essere di 2 tipi: 
- ruote di reazione, caratterizzate da un basso numero di giri; il motore elettrico agisce su di esse in 
  risposta a un disturbo esterno; è possibile raggiungere coppie tra 0,05 e 2 N m circa; il vantaggio 
  principale di questi dispositivi consiste nella rapidità di risposta, mentre un aspetto negativo è 
  rappresentato dal loro peso e dal costo; 
- ruote di momento angolare, che ruotano a elevata velocità angolare, dando così al satellite stabilità 
  giroscopica; le coppie ottenibili in questo caso sono basse, tali da rendere il sistema adatto a 
  missioni con elevati requisiti di puntamento. 
 
Variando opportunamente la velocità angolare dei rotori, ciascuno di questi 2 sistemi può 
funzionare come l’altro, permettendo di avere sul satellite un dispositivo con una più ampia 
possibilità di funzionamento, cosa che rende più economica la realizzazione del sistema di 
controllo. 
 
 
 
Fig. 4: esempio di ruota di momento / reazione 
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Fig. 5: esempio di ruota di momento / reazione 
 
 
Un possibile esempio della disposizione delle ruote all’interno del satellite è data dalla figura 
seguente: 
 
 
 
Fig. 6: montaggio delle ruote di reazione 
 
 
dove è anche visibile un quarto rotore, disposto lungo la trisettrice degli assi del satellite, che è un 
elemento ridondante. 
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4.1 Calcolo del momento angolare delle ruote di momento / reazione 
Conoscendo le coppie di disturbo massime agenti sul satellite e le tolleranze sugli angoli φ, θ e ψ, si 
possono usare delle relazioni semplificate per il dimensionamento di massima dei rotori interni del 
satellite. 
Una relazione lineare che permette di calcolare il momento angolare delle ruote è data da: 
 
 
 
dove: 
- i = x, y, z: la formula è valida per tutti e 3 gli assi di rotazione del satellite; 
- Tcicl i: coppia ciclica complessiva agente su ciascun asse; 
- P: periodo orbitale; 
- Δαi: variazione massima di ciascun angolo corrispondente alla precisione desiderata, considerata 
          uguale per tutti e 3 gli assi.  
 
Si considerano 2 casi di diversa precisione: uno con Δαi = 0,1°, l’altro con Δαi = 1°, entrambi valori 
tipici per i satelliti per l’osservazione della Terra. 
Per questi 2 casi si ottengono allora i valori seguenti, distinti per satellite Earth - oriented e satellite 
inertially - oriented: 
 
 
 
 
Δα = 0,1°         
 
Δα = 1°       
 
Satellite Earth - oriented (hx = hy = hz, N m s) 
 
4,06039 
 
0,406039 
 
Satellite inertially - oriented (hx = hy = hz, N m s) 
 
6,21124 
 
0,621124 
 
Tab. 2: momento angolare delle ruote 
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4.2 Calcolo della coppia fornita dalle ruote di momento / reazione 
Per quanto riguarda la coppia, si può invece impiegare la relazione: 
 
 
 
dove: 
- i, Δαi: come nel caso precedente; 
- t: tempo desiderato per effettuare la correzione; 
- Ii: momento d’inerzia del satellite rispetto all’asse i. 
 
In questo modo è quindi possibile determinare la coppia necessaria per ottenere rotazioni di un certo 
angolo Δα in un tempo t dato, intorno a qualunque asse. 
Per una risposta rapida, si può scegliere t = 10 sec. 
 
I risultati ottenuti sono i seguenti: 
 
 
 
 
Δα = 0,1°         
 
Δα = 1°      
 
Coppia asse x (Trx, N m) 
 
5,236*10
-5
 
 
5,236*10
-4
 
 
Coppia assi y - z (Try = Trz , N m) 
 
1,309*10
-4
 
 
1,309*10
-3
 
 
Tab. 3: coppie fornite dalle ruote 
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5 Scelta delle ruote di momento / reazione 
 
Le ruote di reazione sono state scelte sulla base di due requisiti: 
- la capacità di momento angolare (h); 
- la capacità di coppia (T). 
 
Sono stati presi in considerazione prodotti di 2 diversi costruttori, per entrambi i casi di precisione 
Δα desiderata.  
Bisogna inoltre verificare che la massa e le dimensioni siano compatibili con quelle del satellite. 
Per avere un certo margine di sicurezza, si decide di scegliere ruote che forniscono valori di 
momento angolare e di coppia leggermente superiori a quelli richiesti dal satellite in esame. 
Cautelativamente, si è fatto riferimento alla situazione peggiore per quanto riguarda il momento 
angolare dei rotori, cioè quella di satellite inertially - oriented, come si può osservare dai risultati 
ottenuti nel calcolo di h. 
Nonostante gli assi y e z abbiano, rispetto all’asse x, una diversa richiesta di coppia, il prodotto 
selezionato risulta essere il medesimo. 
 
Le tabelle seguenti presentano i 4 prodotti esaminati: 
 
  Δα = 0,1° Δα = 1° 
Requisiti assi x - y - z hx = hy = hz, N m s 6,21124 0,621124 
 Trx, N m 5,236*10
-5 
5,236*10
-4
 
 Try = Trz , N m 1,309*10
-4 
1,309*10
-3
 
    
Specifiche diametro, mm 170 130 
 altezza, mm 90 80 
 massa, kg 3,3 1,5 
 potenza, W 5 4 
 momento angolare, N m s 6 1 
 coppia, N m 0,05 0,02 
 
Tab. 4: rotori della Blue Canyon Technologies 
 
 
  Δα = 0,1° Δα = 1° 
Requisiti assi x - y - z hx = hy = hz, N m s 6,21124 0,621124 
 Trx, N m 5,236*10
-5 
5,236*10
-4
 
 Try = Trz , N m 1,309*10
-4 
1,309*10
-3
 
    
Specifiche diametro, mm 240 131 
 altezza, mm 90 120 
 massa, kg 5,2 2,6 
 potenza, W 16 10 
 momento angolare, N m s 12 1,5 
 coppia, N m 0,24 0,11 
 
Tab. 5: rotori della Surrey Satellite Technology 
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Il prodotto più adatto alle esigenze di progetto verrà stabilito nella fase finale dell’analisi secondo 
considerazioni di pesi e dimensioni, tenendo anche in considerazione i risultati che verranno 
ottenuti successivamente. 
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6 Desaturazione delle ruote di momento / reazione 
 
I sistemi di controllo di assetto consistenti in rotori non possono rimuovere il momento angolare che 
accumulano per far fronte alle coppie esterne di disturbo: i rotori tendono a ruotare con velocità 
angolare sempre maggiore. 
Le coppie di disturbo esterne con un andamento ciclico generano un accumulo di momento 
anch’esso periodico, che può restare comunque nei limiti di saturazione dei rotori; in questo caso, in 
generale, potrebbe non essere necessaria alcuna tecnica di desaturazione. 
Le coppie di disturbo costanti, invece, comportano che il momento accumulato nei rotori cresca 
indefinitamente: le ruote vanno incontro alla saturazione (più precisamente, i motori elettrici di 
controllo) e non riescono più a fornire il momento necessario per il controllo attivo del satellite. 
Il momento accumulato nelle ruote deve essere, pertanto, rimosso: in ciò consiste la desaturazione 
dei rotori. 
Questo problema riguarda sia le ruote di reazione che quelle di momento angolare. 
 
I sistemi di desaturazione vanno dimensionati in base alle coppie di disturbo costanti, ma, volendo 
considerare il caso peggiore, si includono anche quelle cicliche e, quindi, si fa riferimento alla 
coppia di disturbo totale agente sul satellite. 
Due sono i sistemi di desaturazione usati generalmente: generatori di coppia magnetici o razzi di 
controllo. Per la loro semplicità e durata (dato che il funzionamento dei razzi è condizionato dal 
consumo di propellente), e dato che il satellite in esame si trova in orbita bassa, è preferibile 
utilizzare generatori magnetici: in tale orbita il campo magnetico terrestre è sufficientemente 
intenso da permettere di effettuare l’operazione di desaturazione in un tempo adeguato. 
 
La coppia da fornire per la desaturazione è data da: 
 
 
 
dove: 
- k: guadagno del sistema di controllo;  
- h: momento angolare accumulato dalle ruote; 
- hN: momento angolare effettivamente richiesto: è quello desiderato, ottenuto nel 
        dimensionamento dei rotori (da tab. 2);  
- Δh: momento angolare da desaturare. 
 
Per evitare un eccessivo consumo di potenza, un valore tipico di k è 0,001. 
La situazione peggiore per quanto riguarda la richiesta di coppia corrisponde al Δh maggiore, che si 
verifica nel caso di satellite Earth - oriented (tab. 2); cautelativamente, sarà questo il caso 
considerato. 
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Il momento angolare h che si accumula si può determinare attraverso la relazione: 
 
 
 
dove: 
- i = x, y, z; 
- Ttot = 8,29114*10
-6
 N m (per entrambi i casi di assetto, cioè Earth - e inertially - oriented), poiché 
           si è scelto, come misura cautelativa, di far riferimento alla coppia di disturbo totale agente 
           sul satellite, anche se sono principalmente le coppie costanti che determinano il problema 
           della saturazione. 
 
La coppia T ha componenti uguali lungo ciascuno degli assi di rotazione del satellite, poiché sia h 
che hN hanno uguali componenti lungo i 3 assi. 
 
Per i 2 valori di Δα considerati, i risultati sono i seguenti: 
 
 
 
 
Δα = 0,1° 
 
Δα = 1° 
 
Momento angolare richiesto (hNx = hNy = hNz, N m s) 
 
4,06039 
 
0,406039 
 
Momento angolare accumulato (hx = hy = hz, N m s) 
 
6,840544 
 
0,6840544 
 
Coppia richiesta (T = Tx = Ty = Tz, N m) 
 
2,78*10
-3
 
 
2,78*10
-4 
 
Tab. 6: momento angolare e coppia per la desaturazione 
 
 
6.1 Dimensionamento dei generatori di coppia magnetici 
Se si sceglie di impiegare per la desaturazione generatori di coppia magnetici, le coppie T da 
desaturare così calcolate, relative a ciascun asse di rotazione del satellite, devono essere fornite da 
questi secondo la relazione: T = mB, con: 
- m: momento magnetico fornito dai generatori di coppia;  
- B: intensità del campo magnetico terrestre = 2,376*10
-5
 T. 
 
Si ottengono così i risultati: 
 
 
 
 
Δα = 0,1°         
 
Δα = 1°      
 
Momento magnetico (m, A m
2
) 
 
117,01 
 
11,7 
 
Tab. 7: momento magnetico richiesto per la desaturazione 
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In base a questi valori vanno scelti i dispositivi da utilizzare; la tabella seguente espone un prodotto 
reperibile in commercio: 
 
  Δα = 0,1° Δα = 1° 
Requisiti momento magnetico (m, A m
2
) 117,01 11,7 
    
Produttore  - Surrey Satellite Technology 
    
Specifiche dimensioni, mm - 66 x 252 x 39 
 massa, kg - 0,5 
 potenza, W - 2 
 momento magnetico, A m
2
 - 12,4 
 tipologia prodotto - magnetorquer a barra 
 
Tab. 8: generatore di coppia magnetico disponibile 
 
 
 
 
Fig. 7: generatore di coppia magnetico di tipo a barra 
 
 
Non sono disponibili altri tipi di prodotti in grado di soddisfare il requisito relativo a Δα = 0,1°. 
La dimensione maggiore di questo magnetorquer è grande rispetto a quella minima del satellite; ciò 
potrebbe comportare difficoltà di installazione a bordo. 
 
Allora si valuta la possibilità di impiegare un generatore di coppia magnetico del tipo a spira. 
In questo caso, il momento magnetico è dato da: m = NAI, dove:  
- N: num. avvolgimenti;  
- A: area delimitata dalla spira;  
- I: corrente elettrica che attraversa la spira. 
 
Si fa l’ipotesi che la potenza utilizzata dalla spira sia all’incirca uguale a quella impiegata dal 
magnetorquer a barra, cioè 2 W = P = RI
2
, con: 
- R: resistenza del circuito = NLσ/S, dove:  
   - L: perimetro della spira - quadrato di lato 20 cm (compatibile con le dimensioni del satellite);  
   - σ: resistività del filo (rame) = 1,6*10-8 Ω m; 
   - S: sezione del filo utilizzato = 1,15 mm
2
 (secondo lo standard AWG 17). 
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Da questo si ricava il numero di avvolgimenti necessario: 
 
 
 
 
Δα = 0,1° - m = 117,01 A m2         
 
Δα = 1° - m = 11,7 A m2       
 
Numero avvolgimenti (N) 
 
47.614 
 
476 
 
Tab. 9: numero di avvolgimenti della spira 
 
 
Nel primo caso, il numero di avvolgimenti è evidentemente eccessivo. 
Per le loro dimensioni, i generatori di coppia magnetici a spira si possono installare con facilità in 
corrispondenza o in vicinanza delle pareti del satellite. 
 
6.2 Desaturazione con razzi di controllo 
Per confronto con i generatori di coppia magnetici, si valuta l’ulteriore possibilità di impiegare razzi 
di controllo per effettuare la desaturazione. 
Questi sono disposti in modo opportuno sulla superficie esterna del satellite, così da fornire coppie 
lungo ciascun asse di rotazione. 
Sebbene la dimensione maggiore del satellite sia 60 cm, si dimensionano i razzi considerandoli 
disposti in modo tale che il braccio della forza sia 30 cm; questa è un’ipotesi cautelativa, in quanto 
per ottenere una certa coppia la forza deve aumentare al diminuire del braccio. 
La disposizione dei razzi corrispondente alla coppia lungo un certo asse si può schematizzare nel 
modo seguente: 
 
 
 
Fig. 8: schema della disposizione dei razzi di controllo 
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Essi possono fornire coppie istantanee e di diversa entità in qualunque punto dell’orbita, applicando 
una forza secondo la relazione: 
 
 
 
dove: 
- Δh: momento angolare da desaturare; 
- t: tempo di accensione, considerato pari a 1 sec; 
- L: braccio della forza = 0,3 m. 
 
I risultati sono: 
 
 
 
 
Δα = 0,1°         
 
Δα = 1°      
 
Forza applicata dai razzi (F, N) 
 
9,2672 
 
0,92672 
 
Tab. 10: forza applicata dai razzi di controllo 
 
 
La quantità di propellente da utilizzare nel corso della missione si può esprimere come: 
 
 
 
dove: 
- Isp: impulso specifico dei razzi di controllo, valore tipico: 200 sec; 
- ttot: tempo totale di funzionamento dei razzi: stima approssimativa: un’accensione al giorno lungo 
        ciascuno dei 3 assi per 1 sec durante i 3 anni di missione = 1 sec x 3 impulsi (3 assi) x 365 
        gg/anno x 3 anni di missione = 3.285 sec. 
 
Si ottiene infine: 
 
 
 
 
Δα = 0,1°         
 
 Δα = 1°      
 
Massa totale di propellente (Mp, Kg) 
 
15,52 
 
1,552 
 
Tab. 11: massa totale di propellente  
 
 
Questa quantità di propellente, anche nel caso più favorevole, è molto maggiore di quella necessaria 
per effettuare le manovre di correzione orbitale (solo 0,5 kg circa). 
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7 Schema sintetico del sistema di controllo di assetto 
 
Un possibile schema generale del funzionamento del sistema di controllo di assetto è il seguente: 
 
 
 
Fig. 9: schema logico del sistema di controllo 
 
 
Le coppie di disturbo e quelle di controllo influenzano l’assetto del satellite, che viene confrontato 
con quello ideale; da ciò nasce la richiesta di una coppia di controllo per ritornare nelle condizioni 
stabilite. 
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8 Conclusioni relative al controllo di assetto 
 
Dall’analisi del sistema di controllo d’assetto per i due casi di precisione si deduce che: 
1. il requisito di maggior precisione di puntamento (Δα = 0,1°) si traduce in una richiesta di 
    momento angolare (che deve essere fornito dalle ruote di reazione) 10 volte maggiore rispetto al 
    caso di precisione inferiore; 
2. nel caso Δα = 0,1°, i prodotti disponibili in commercio sono troppo pesanti e ingombranti per le    
    dimensioni del satellite considerato; 
3. considerati i vari aspetti, il prodotto migliore è quello offerto dalla Blue Canyon Technologies; 
4. nel calcolo della desaturazione, la coppia richiesta risulta essere 10 volte maggiore nel caso di 
    precisione maggiore; 
5. considerazioni analoghe, in conseguenza di ciò, valgono per i parametri considerati nel calcolo 
    dei generatori di coppia magnetici e dei razzi di controllo; 
6. per la desaturazione, sono preferibili i generatori di coppia magnetici del tipo a spira, poiché 
    quelli a barra hanno dimensioni eccessive e i razzi di controllo richiedono troppo propellente. 
 
Per questo, considerato che una tolleranza di 100 km sull’osservazione della zona di interesse non 
richiede una precisione troppo stretta e che, per le caratteristiche del satellite, non è possibile avere 
un sistema di controllo di assetto che soddisfi il requisito di precisione maggiore, bisogna accettare i 
risultati relativi a Δα = 1°.  
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Conclusioni 
 
L’analisi preliminare del microsatellite e della sua missione, secondo quanto risulta dal lavoro 
svolto e dalle metodologie impiegate, conferma prima di tutto l’importanza dell’aspetto del 
contenimento dei pesi e delle dimensioni, requisito tenuto sempre in considerazione. 
Infatti, nella scelta dell’orbita si è privilegiata quella a quota più alta proprio per la minore influenza 
della resistenza atmosferica, quindi per la necessità di un numero più piccolo di manovre di 
correzione orbitale, cosa che porta a un consumo di propellente, quindi a una massa, inferiore. 
Inoltre, l’impostazione del problema permette di avere ampia scelta per quanto riguarda l’aspetto 
dell’osservabilità della regione di interesse e l’estensione della tolleranza sullo spostamento della 
traccia a terra del satellite; è possibile scegliere un valore di scostamento massimo e, considerando 
anche il campo di vista dello strumento di osservazione montato sul satellite, adattarlo a un’ampia 
varietà di zone della superficie terrestre di interesse per le osservazioni. 
Si è inoltre tenuto conto della frequenza del passaggio del satellite sulla zona da osservare, 
scegliendo l’orbita che avesse assicurato una ripetizione della traccia dopo un numero minore di 
giorni, orbita che è risultata coincidente con quella di quota maggiore; se ciò non fosse avvenuto, si 
sarebbe comunque privilegiato il vincolo del peso. 
Un ulteriore aspetto che emerge è come per un satellite di tali dimensioni e pesi non sia stato 
possibile dimensionare un sistema di controllo di assetto che potesse assicurare una precisione di 
puntamento dell’ordine del decimo di grado, che avrebbe richiesto componenti troppo grandi e 
pesanti; tuttavia, considerati anche gli aspetti trattati relativamente all’orbita, una precisione così 
elevata non sembra necessaria. 
In generale, il satellite risulta adeguato a soddisfare i requisiti di missione. 
Per il futuro, si punta a una sempre maggiore riduzione delle dimensioni, dei pesi e dei costi dei 
satelliti di questo tipo, con la conseguente possibilità di estendere i loro campi di utilizzo.  
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